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(§4) Systeme permettant d'ameliorer le comportement en flottement d'un aeronef. 

Qjl) - Systeme permettant d'ameliorer le comportement en 
floltement d'un avion pourvu d'une gouverne de direction 
(5), ledit systeme comportant un accelerometre (15), dis- 
pose dans la partie arriere (14) dudit aeronef, des moyens 
de filtrage (17), et des moyens (22) pour additionner un si- 
gnal de correction au signal de pilotage. 

- Selon I'invention, ce systeme est caracterise en ce que 
lesdits moyens de filtrage (17) comportent un filtre passe- 
bande (18), un filtre d'adaptation de phase (19), un amplifh 
cateur (20) a gain variable, et un commutateur (21) trans- 
mettant auxdits moyens d'addition (22) le signal amplifie 
lorsque la vitesse aerodynamique ae f'aeronef est supe- 
rieure a un premier seuil de vitesse, ledit filtre d'adaptation 
de phase (19) etant tel que ledit signal amplifie par ledit 
amplificateur (20) est, apres passage dans les moyens de 
commande (7) de la gouverne de direction (5), retarde de 
90° par rapport audit signal engendre par ledit accelerome- 
tre (15). 




Ill 1 1 II llllll II I II II II 



BNSDOC1D:<FR 2672028A1 I > 



1 



2672028 



La presente invention concerne un systeme permettant 
d'ameliorer le comportement en flottement d'un aeronef. 

On sait que le flottement est 1' apparition d'une insta- 
bility dynamique de 1' aeronef au-dela d'une certaine 
Vitesse, dite vitesse critique de flottement. Le pheno- 
mene de flottement est lie au couplage entre les modes 
de deformation propres de la structure de 1" aeronef 
(frequences de resonance) et les forces aerodynamiques 
instationnaires engendrees par les mouvements de la 
structure. Les vibrations aeroelastiques instables 
cons tituant le flottement entrainent tou j ours 1 1 in- 
confort des passagers del' aeronef et peuvent conduire a 
la destruction, partielle ou totale, de ce dernier. 

Pour remedier au flottement, les constructeurs d 1 aeronef 
ont generalement recours a des moyens passifs, qui 
consistent essentiellement a apporter des modifications 
a la geometrie ou a la rigidite de la structure de 
I 1 aeronef, ou bien encore aux masses emportees par 
celui-ci, par exemple les masses de carburant. Ces 
constructeurs peuvent egalement mettre en oeuvre des 
moyens actifs, constitues d f un systeme qui comporte des 
accelerometres qui detectent les modes de deformation de 
1* aeronef et qui commandent, par 1 1 intermediaire d'une 
logique a base de f litres, des surfaces aerodynamiques 
commandables de 1 'aeronef, de fagon a ce que ces sur- 
faces aerodynamiques engendrent des forces s 1 opposant 
aux eff ets du flottement. Un tel systeme est par exemple 
deer it dans le brevet americain US- A- 3 902 686 ou dans 
le document WO-87/02964. 

Bien entendu, sur 1' aeronef, les accelerometres de 
detection sont disposes sur la partie la plus sensible 
au mode de deformation que 1 1 on veut controler . Par 
exemple, on sait que, sur les avions civils longs 
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courriers, notamment guadr ireacteurs , c'est la partie 
arriere du fuselage qui oscille (flexion laterale du 
fuselage arriere) sous l'effet des turbulences : aussi, 
dans ce cas, lesdits accelerometres sont-ils disposes 
dans la partie arriere de l'aeronef, comme cela est 
decrit dans le compte-rendu de la Conference n° 157 de 
1' Advisory Group for Aerospace Research and Development 
(AGARD) , tenue du 14 au 17 octobre 1974 a Paris sur le 
theme "Impact of Active Control Technology on Airplane 
Design" par Gerald C. Cohen et Richard L. Schoenman. 

Par ailleurs, les surfaces aerodynamigues commandables 
destinees a engendrer les forces contrecarrant les 
vibrations aeroelastigues peuvent, suivant les cas, etre 
prevues specialement sur l'aeronef , comnie cela est 
decrit dans le brevet americain precite US-A-3 902 686, 
ou bien etre des surfaces aerodynamigues usuelles de 
l'aeronef. C'est ainsi gue, dans le compte-rendu de la 
Conference AGARD n° 157 precitee, on utilise la gouverne 
de direction pour s'opposer aux accelerations laterales. 

De plus, de fa^on evidente, de tels moyens actifs 
prennent en compte la Vitesse de l'aeronef, comme cela 
est raontre dans" le document AGT^RD precite, ou bien 
encore dans le brevet frangais FR-A-2 298 132. 

La presente invention a pour objet un systeme du type 
decrit dans le compte-rendu de la Conference AGARD 
precitee,. prevu pour ameliorer le comportement en 
flottement d 1 un aeronef , notamraent dans le cas d'un 
couplage aeroelastigue entre la flexion laterale du 
fuselage arriere et le premier mode de flexion anti- 
symetrigue de voilure et assurer, meme dans ce cas, une 
stabilite aeroelastigue satisf aisante . 
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A cet effet, selon 1 1 invention, le systeme permettant 
d'ameliorer le comporteraent en flottemenfc d'un aeronef, 
pourvu d'une voilure fixe et d'une gouverne de direc- 
tion, qui est actionnee par des moyens de conimande 
recevant un signal de pilotage en lacet, ledit systeme 
comportant : 

- un accelerometre, dispose dans la partie arriere dudit 
aeronef, pour detecter les accelerations dues a la 
flexion laterale alternative de celle-ci et engendrer 
un signal representatif desdites accelerations late- 
rales ; 

-des moyens de filtrage, recevant ledit signal repre- 
sentatif desdites accelerations laterales et engen- 
drant un signal de correction de commande de ladite 
gouverne de direction , signal de correction qui depend 
de la Vitesse dudit aeronef et qui est destine a 
l'araortissement de ladite flexion laterale alternati- 
ve ; et 

- des moyens pour additionner ledit signal de correction 
audit signal de pilotage ; 

est remarquable en ce que lesdits moyens de filtrage 
comportent : 

- un f litre passe-bande, dont la bande pass ante est 
centree autour de la frequence de la flexion laterale 
alternative de ladite partie arriere et qui regoit 
ledit signal representatif desdites accelerations 
laterales, engendre par ledit accelerometre ; 

- un filtre d 1 adaptation de phase, qui regoit le signal 
issu dudit filtre passe-bande ; 

-Tin amplificateur a gain variable, amplifiant le signal 
issu dudit filtre d f adaptation de phase, le gain dudit 
amplificateur etant une fonction decroissante de la 
Vitesse aerodynamique dudit aeronef ; et 

- un commutateur transmettant auxdits moyens d 1 addition 
le signal amplif ie par ledit amplificateur, lorsque 
ladite vitesse aerodynamique de I 1 aeronef est 
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superieure a. un premier seuil de vitesse auguel risque 
de se produire un couplage aeroelastique entre ladite 
flexion alternative de ladite partie arriere . dudit 
aeronef et le premier mode de flexion antisymetrique 

5 de la voilure de celui-ci, 

- ledit filtre d 1 adaptation de phase etant tel que ledit 
signal amplifie par ledit amplif icateur est, apres 
passage dans lesdits moyens de commande de ladite 
gouverne de direction,, retarde de 90° par rapport 

10 audit signal representatif desdites accelerations 
laterales, engendre par ledit accelerometre. 

On voit qu'ainsi l f action de la gouverne de direction 
est particulierement efficace, puisqu f elle se produit en 
quadrature de phase par rapport a la flexion laterale 
15 alternative de la partie arriere du fuselage. 

La fonction de transfert dudit filtre d 1 adaptation de 
phase peut etre du type l+cl.p/l+c2.p, 2 etant la 
variable de la transformation de Laplace et cl et c2 
etant des constantes. Bien entendu, les valeurs des 
20 constantes cl et c2 dependent des caracteristiques 
physiques de l 1 aeronef et doivent etre determinees pour 
chaque aeronef particulier. 

Par ailleurs 7 la fonction de transfert dudit filtre 

passe-bande peut etre du type . 

25 ao+al.p+a2.p 2 +a3«p3+. . ■+an"l>p n " 1 

bo+bl.p+b2.p 2 +b3 .p 3 +. . .+bn.p n 

£ etant la variable de la transformation de Laplace et 

ao, al, an-1, bo, bl, bn etant des constantes. 

Cependant, cette derniere fonction de transfert peut 

30 bien souvent etre simplifiee en choisissant ao=0 / bo=l, 

2 

b3=b4= =bn=0 , a2=a3= =an-l=0 / al=bl et b2=al , de 

2 2 

sorte qu'elle devient al .p/l+al.p+al .p . La encore, les 
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valeurs des constantes dependent des caracteristiques 
physiques de 1 1 aeronef . 

II est evident que le dephasage entre le signal delivre 
par 1 T accelerometre et le braquage de la gouverne de 

5 direction depend non seulement du filtre d 1 adaptation de 
phase, mais encore du filtre passe-bande et des caracte- 
ristiques dynamiques de la commande de direction. Ainsi, 
pour obtenir un dephasage de -90° ,. il est necessaire que 
les constantes de ces deux filtres soient choisies en 

10 prenant en coitipte toute la chaine entre 1 1 accelerometre 
et la gouverne de direction. Par exemple, pour un avion 
de type quadrireacteur ,- on peut choisir cl=0,ll> 
c2 =0,037 et al=0, 0637. 

Afin d f af finer la fonction d T amortissement du systeme 
15 conforme a la presente invention, le gain dudit ampli- 
f icateur est une fonction decroissante, non seulement de 
ladite vitesse aer odynamique , mais encore du nombre de 
Mach et de 1 1 acceleration mesuree sur le fuselage 
arriere dudit aeronef. 

20 Avantageusement, egalement a des fins d 1 optimisation de 
la fonction du systeme de 1 ? invention, ledit commutateur 
transmet auxdits moyens d 'addition le signal amplif ie 
par ledit amplif icateur, lorsque, a la fois, ladite 
vitesse aerodynamique et le nombre de Mach de l 1 aeronef, 

25 sont respectivement superieurs audit premier seuil de 
vitesse et a un second seuil de nombre de Mach, auquel 
risque de se produire un couplage aeroelastique entre 
ladite flexion alternative de ladite par tie arriere 
dudit aeronef et le premier mode de flexion antisyme- 

30 trique de la voilure de celui-ci. 

Le systeme conforme a la presente invention peut etre de 
type numerique et etre incorpore , a 1 1 exception de 
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1\ accelerometre, au systeme de calculateurs de commande 
de vol de 1 1 aeronef . 

L 1 accelerometre etant de type analogique, il est avan- 
tageux de prevoir un filtre anti-repliement (anti- 
5 aliasing) entre ledit accelerometre et ledit filtre 
passe-bande, un convertisseur analogique-numerique etant 
alors dispose entre ledit filtre anti-repliement et 
ledit filtre passe-bande. 

Avantageusement , la fonction de transfert du filtre 

2 

10 anti-repliement est du type dO/dO+dl.p+p . Pour l'exem- 
ple d' avion quadrireacteur raentionne ci-dessus, dO et dl 
peuvent respectivement etre choisis egaux a 3948 et a 
89. 

A des fins de securite, le systeme peut comporter 
15 plusieurs accelerometres en parallele, disposes proches 
l'un del' autre dans ladite partie arriere del 1 aeronef 
et engendrant chacun un signal representatif desdites 
accelerations laterales, lesdits signaux issus desdits 
accelerometres etant adresses a un voteur, dont la 
20 sortie est reliee audit filtre passe-bande. Par exemple, 
lesdits accelerometres sont disposes l'un au-dessous de 
1' autre sur un cadre du fuselage. 

Par ailleurs, pour limiter I 1 action du systeme conforme 
a l 1 invention par rapport au signal de pilotage en 

25 lacet r il est avantageux de prevoir un dispositif de 
saturation pour limiter le signal amplifie, issu dudit 
amplif icateur a gain variable. Ce dispositif de satura- 
tion peut etre tel que 1 1 amplitude maximale de braquage 
de la gouverne de direction , commandee par le systeme de 

30 1 1 invention, soit egale a 2,5°. 
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Les figures du dessin annexe feront bien comprendre 
comment l f invention peut etre realisee. Sur ces figures, 
des references identiques designent des elements sem- 
blables . 

5 La figure 1 montre schematiquement, au sol, un avion 
long courrier quadrireacteur , eguipe du systeme conf orme 
a la presente invention. 

La figure 2 est le schema synoptique du systeme conf orme 
a la presente invention. 

10 La figure 3 illustre le premier mode de f lexion antisy- 
metrique de voilure, se produisant pendant le vol de 
1' avion de la figure 1. 

Les figures 4 et 5 sont des diagrammes illustrant la 
fonction de transfert du systeme conf orme a la presente 
15 invention. 

La figure 6 est un diagramme illustrant 1 f ef f et du 
systeme conf orme a la presente invention sur la sta- 
bility de 1 T avion des figures 1 et 3. 

La figure 7 illustre line variante de realisation du 
20 systeme conf orme a la presente invention. 

La figure 8 montre schema tiquement 1 1 implantation sur 
1 T avion des accelerometres du systeme de la figure 7 . 

La figure 9 est une vue selon la fleche IX de la figure 
8. 

25 La figure 10 est une vue en coupe selon la ligne X-X de 
la figure 9. 
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L' avion 1, montre schematiquement par la figure 1> est 
du type long courrier quadrireacteur et il comporte, 
entre autres, un. fuselage 2, dans la partie avant duquel 
est menagee une cabine de pilotage 3, des ailes fixes 4 
5 supportant les quatre reacteurs 4a a 4d (voir egalement 
la figure 3 ) et une gouverne de direction 5 , articulee 
sur un empennage vertical 6- La gouverne de direction 5 
est actionnee par des moyens de commande en lacet 7 , par 
exemple du type servo-moteurs et s ervo- commande s . 

10 L 1 avion est pilote par 1 T intermediaire d'au moins un 
calculateur de commande de vol 8, par exemple dispose en 
soute, a l f arriere de la cabine de pilotage 3. Le 
calculateur de commande de vol 8 est relie aux moyens de 
commande en lacet 7 , par une liaison 9 . 

15 Comme cela est illustre par le schema synoptique de la 
figure 2, le calculateur de commande de vol 8 regoit les 
ordres de commande en lacet, soit d T un or gane d 1 action- 
nement volontaire 10/ par exemple du type minimanche, 
place dans la cabine 3 a la disposition du pilote et 

20 associe a un transducteur 11 delivrant un signal elec- 
trique representatif de la rotation dudit organe 10, 
soit de l f autopilote 12 de l f avion 1. Un dispositif 13 
elabore, a partir des ordres regus du transducteur 11 ou 
de l'autopilote 12, l'ordre de commande en lacet adresse 

25 a\ix moyens de commande 7 par 1 1 intermediaire de la 
liaison 9. 

Lorsque l f avion 1 est en vol, de fagon connue, sa partie 
arriere 14 est soumise a des mouvements de flexion 
lateraux alternatifs de basse frequence (quelques Hz). 
30 De plus, les ailes 4 sont soumises a des mouvements de 
flexion de basse frequence, notamment selon le mode dit 
"premier mode de flexion antisymetrique de voilure" , 
pour lequel une aile 4 est alternativement f lechie vers 
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le bas et vers le haut, tandis que 1* autre aile 4 est 
flechie alternativement vers le haut et vers le bas. Ce 
premier mode de flexion antisymetrique est illustre, de 
I 1 arriere, sur la figure 3, 

5 Au-dela d'une certaine vitesse aerodynamique de l 1 avion 
1/ il peut y avoir couplage, par les vibrations aero- 
elastiques, entre la flexion laterale alternative de la 
partie arriere 14 du fuselage 2 et la flexion alterna- 
tive antisymetrique des ailes 4. II peut alors en 

10 resulter la destruction, partielle ou totale r de 1 T avion 
1 . . 

Comme cela a ete explique ci-dessus r l'objet de la 
presente invention est precisement d'eviter un tel 
couplage. 

15 Pour ce faire, dans la partie arriere 14 du fuselage 1, 
est prevu au moins un accelerometre 15 r mesurant les 
accelerations laterales de ladite partie arriere 14 du 
fuselage 1 et adressant au calculateur de commande de 
vol 8, par 1 1 intermediaire d'une liaison 16 , un signal 

20 representatif desdites accelerations laterales, 

Le calculateur de commande de vol 8, conf ormement a la 
presente invention, comporte de plus un ensemble de 
filtrage 17, comportant un filtre passe-bande 18 r un 
filtre d T adaptation de phase 19, un amplif icateur 20 et 

25 un commutateur 21. De plus, un additionneur 22 est 
dispose sur la liaison 9, entre le dispositif 13 d' ela- 
boration d*ordre de lacet et la servocommande 7. II 
permet d 1 additionner le signal provenant de l f ensemble 
de filtrage 17 a celui provenant du dispositif 13 et 

30 d'adresser aux moyens de commande 7 la somme desdits 
signaux. 
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Le f litre passe-bande 18 permet de delimiter le champ 
des frequences surveillees et il elimine les frequences 
de structure qui ne sont pas centrees autour de la 
frequence que l'on controle. Par exemple, si la fre- 

5 quence en flexion de la partie arriere 14 du fuselage,, a 
laquelle risque de se produire un couplage aeroelastique 
avec le premier mode de flexion antisymetrique de 
voilure, est egale a. 2,5 Hz, le fitre passe-bande 18 est 
prevu pour laisser passer la bande de frequences 1 

10 Hz - 4 Hz. Si £ designe, comme cela est usuel, la 
variable de la transformation de Laplace, la fonction de 
trans fert du filtre 18 peut etre du type 
ao+al . p+a2 . P 2+ a3 .p3+. . . +an-l . p 11 "" 1 
bo+bl.p+b2.p 2 +b3.p 3 +. . .+bn.p n 

15 expression dans laquelle ao, al, . .., an-1, et bo, bl> 
b2, b3, bn sont des cons tantes . 

Dans un mode de realisation particulier, applique sur 
quadrir eacteur , la fonction de transfert du filtre 
passe-bande 18 a ete choisie egale a 
20 al.p/l+bl.p+b2.p 2 , 

c f est-a-dire que dans ce cas, 

ao=0, bo=l, a2=a3=. • -=an-l=0 et b3=b4= . . . ==bn==0 . 
De plus, on a choisi 

al=bl=0,0637 et b2=0 ,0637 2 =0 ,00406. 

25 Le filtre d' adaptation de phase 19, quant a lui, peut 
avoir une fonction de transfert du type l+cl.p/l+c2.p. 
Dans 1' exemple pratique mentionne ci-dessus, cl et c2 
sont respectivement choisis egaux a 0,11 et a 0,037. 

L' amplif icateur 20 est du type a gain variable. Le gain 
30 dudit amplif icateur 20 est commande par un dispositif de 
calcul 23. Le dispositif de calcul 23 regoit des signaux 
respectivement representatif s de la vitesse aerodynami- 
que VCAS, du nombre de Mach M et de l 1 acceleration 
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laterale du fuselage arriere de 1 ' avion 1 . Ces deux 
premiers signaux sont delivres par des capteurs ou 
calculateurs , usuellement montes a bord de l r avion 1 et 
non representes • Le troisieme signal provient de 

5 1 ' accelerometre 15. Le dispositif de calcul 23 impose a 
1' amplif icateur 20 un gain decroissant en f onction de la 
vitesse aerodynamique VCAS , du nombre de Mach M et de 
1 1 acceleration laterale du fuselage arriere. On 
remarguera que le gain de l 1 amplif icateur 20 prend en 

10 compte l f altitude de 1 T avion 1, par 1 1 intermediaire du 
nombre de Mach M. 

Le commutateur 21 est commande par un dispositif de 
comparaison 24 , qui regoit desdits capteurs ou calcula- 
teurs respectif s, la vitesse aerodynamique VCAS et le 

15 nombre de Mach M. Si la vitesse aerodynamique VCAS et si 
le nombre de Mach M sont superieurs a des seuils res- 
pectif s, pour lesquels le couplage aeroelastique entre 
la flexion laterale arriere du fuselage et la flexion 
antisyitietrique de voilure risque de se produire, le 

20 dispositif de comparaison 24 oblige le commutateur 21 a 
prendre sa position pour laquelle il relie la sortie de 
l f amplif icateur 20 a 1 1 additionneur 22. En revanche, si 
la vitesse aerodynamique VCAS et si le nombre de Mach M 
sont inferieurs auxdits seuils, le dispositif de compa- 

25 raison 24 impose audit commutateur 21 de prendre sa 
position pour laquelle il isole la sortie de 1 'amplif i- 
cateur 20 de I 1 additionneur 22. 

Ainsi, le signal d 1 acceleration laterale mesure par 
1 1 accelerometre 15, filtre par les f litres 18 et 19 et 

30 amplif ie par 1 1 amplif icateur 20, forme un signal de 
correction, qui est superpose au signal de commande en 
lacet provenant du dispositif 13, quand le commutateur 
21 est dans sa position appropriee. Ce signal de cor- 
rection commande, a tr avers les moyens de commande 7, la 

35 gouverne de direction 5 pour contrecarrer la flexion 
laterale de la partie arriere 14 du fuselage 1. 
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Selon une particularity importante de la presente 
invention, la fonction de transfert du filtre d ! adapta- 
tion de phase 19 est choisie, en fonction de la fonction 
de transfert du filtre passe-bande 19 et de la fonction 

5 de transfert des raoyens de coramande 7, pour que, a la 
sortie desdits moyens de coinmande 7 , le braquage appli- 
que a la gouverne de direction 5 soit dephase de -90° 
par rapport au signal d 1 acceleration mesure par l f acce- 
lerometre 15 a la frequence du mode de flexion du 

10 fuselage . Grace a cette particularity , le braquage de la 
gouverne de direction 5 est particulierement ef f icace 
pour amortir la flexion laterale alternative de la 
partie arriere du fuselage, puisqu'il est retarde de 90° 
par rapport a 1 T acceleration mesuree sur la frequence de 

15 cette flexion laterale alternative. 

Sur les figures 4 et 5, on a represents, en fonction de 
la frequence F (en Hz), respectivement le module p et la 
phase <t> de la: fonction de transfert globale des filtres 
18 et 19, de 1 1 amplif icateur 20 et des moyens de com- 

20 mande 7 . On peut y voir que le module p est maximal a la 
frequence (2,5 Hz) du mode de flexion laterale du 
fuselage arriere et que, a cette derniere frequence, 
ladite phase <j> est egale a -90°, c'est-a-dire que le 
dephasage entre le signal de mesure issu de l f accelero- 

25 metre 15 et le braquage de la gouverne de direction 5 
est de -90° . 

Par ailleurs, sur la figure 6, on a represents, • en 
fonction de la vitesse aerodynamique VCAS (en kts) , 
1' amortissement du mode de flexion laterale du fuselage 
30 arriere (en % de 1 1 amortissement critique, c'est-a-dire 
de 1 1 amortissement pour lequel le retour a la position 
d f equilibre est aperiodique) . On peut y voir (courbe R) 
que, sans le systeme de filtrage 17 de l f invention, 
au-dela de la vitesse critique de flottement, la flexion 
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laterale du fuselage arriere passe du domaine stable (S) 
au domaine instable (U) / alors que (courbe R' ) , avec le 
systeme de filtrage 17 de 1' invention , la flexion 
laterale du fuselage arriere reste dans le domaine 
5 stable (S) pour toutes les vitesses. Ainsi, le systeme 
conforme a l 1 invention fait disparaitre la vitesse 
critique de flottement, et augmente 1 ! amortissement du 
mode de flexion laterale du fuselage arriere dans tout 
le domaine de vitesses considerees . 

10 Dans le mode de realisation illustre sur la figure 2, on 
a suppose que l 1 accelerometre 15 etait unique. En 
revanche , la variante de realisation raontree par la 
figure 7 comporte, a des f ins de securite, trois accele- 
rometres 15a r 15b et 15c, de type analogique. Les 

15 signaux de mesure desdits acceler ©metres sont respecti- 
vement transmis a des f litres anti-repliement (anti- 
aliasing) 30a, 30b et 30c, puis, apres filtrage, a des 
convertisseurs analogique -numerique 31a, 31b et 31c. 
Ensuite, lesdits signaux sont adresses a un voteur 32, 

20 dont la sortie attaque le filtre passe-bande 18. Le 
voteur 32 fournit au filtre 18 et au calculateur 23, 
soit le signal qui est le plus probable , soit le signal 
qui est compris entre les deux autres , ou bien encore 
une corabinaison des signaux provenant des accelerometres 

25 15a, 15b, 15c. 

De plus, dans la variante de realisation de la figure 7, 
un dispositif de saturation 33 est dispose entre IVam- 
plificateur 20 et le commutateur 21. Par exemple, le 
dispositif de saturation 33 limite a 2,5° l'ordre de 
30 correction de commande en lacet, engendre a partir des 
accelerometres 15a, 15b et 15c, par les f litres 18 et 
19. 
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Comme cela est represents sur la figure 7, les conver- 
tisseurs analogique-numerique 31a, 31b et 31c, le voteur 
32 et le dispositif de saturation 33 peuvent etre 
incorpores a 1' ensemble de filtrage 17. 

5 Les figures 8 et 10 illustrent la fagon dont les accele- 
rometres 15a, 15b et 15c sont disposes dans la partie 
arriere 14 du fuselage 2. Ces accelerometres sont fixes, 
l'un en dessous de 1 1 autre sur un cadre 34 dudit fuse- 
lage , par 1 1 intermediair e d 1 equerres de fixation , 

10 portant respectivement les references 35a, 35b et 35c et 
proches l'une de l 1 autre. Ainsi, lesdits f litres 15a, 
15b et 15c mesurent les raemes accelerations transver- 
sales a l'axe longitudina.1 de 1' avion 1, dans la mesure 
oil il n'y a pas de torsion du fuselage arriere. 
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REVENDI CATIONS 

1. Systeme permettant d'ameliorer le comportement en 
flottement d'un aeronef (1), pourvu d'une voilure fixe 
(4) et d'une gouverne de direction (5 ) , qui est action- 
nee par des moyens (7) de commande recevant un signal de 
5 pilotage en lacet, ledit systeme comportant : 

-. un accelerometre (15)/ dispose dans la partie arriere 

(14) dudit aeronef, pour detecter les accelerations 
dues a la flexion laterale alternative de celle-ci et 
engendrer un signal representatif desdites accelera- 

10 tions later ales ; 

- des moyens de f iltrage ( 17 ) , recevant ledit signal 
representatif desdites accelerations laterales et 
engendrant un signal de correction de coiranande de 
ladite gouverne de direction, signal de correction qui 

15 depend de la vitesse dudit aeronef et qui est destine 
a 1' amortisseinent de ladite flexion laterale alterna- 
tive ; et 

- des moyens (22) pour additionner ledit signal de 
. correction audit signal de pilotage ; 

20 caracterise en ce que lesdits moyens de f iltrage (17) 
comportent : 

- \in filtre passe-bande (18), dont la bande passante est 
c entree aut our de la frequence de la flexion laterale 
alternative de ladite partie arriere (14) et qui 

25 regoit ledit signal representatif desdites accelera- 
tions laterales , engendre par ledit accelerometre 

(15) ; 

- un filtre d' adaptation de phase (19), qui regoit . le 
signal issu dudit filtre passe-bande (18) ; 

30 - un amplif icateur (20) a gain variable, amplifiant le 
signal issu dudit filtre d ! adaptation de phase (19), 
le gain dudit amplif icateur (20) etant une fonction 
decroissante de la vitesse aerodynamique (VCAS) dudit 
aeronef ; et 
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- un commutateur (21) transmettant auxdits moyens 
d 1 addition (22) le signal amplifie par ledit amplifi- 
cateur (20), lorsque ladite vitesse aerodynamique 
(VCAS) de l'aeronef est superieure a un premier seuil 
5 de vitesse auguel risque de se produire un couplage 
aeroelastique entre ladite flexion alternative de 
ladite partie arriere (14) dudit aeronef et le premier 
mode de flexion antisymetrique de la voilure (4) de 
celui-ci, 

10 -ledit filtre d f adaptation de phase (19) etant tel que 
ledit signal amplifie par ledit amplif icateur (20) 
est, apres passage dans lesdits moyens de commande (7) 
de ladite gouverne de direction (5), retarde de 90° 
par xapport audit signal representatif desdites 

15 accelerations laterales, engendre par ledit accelero- 
metre (15) . 

2. Systeme selon la revendication 1, 

caracterise en ce que la fonction de transfert dudit 
filtre d 1 adaptation de phase (19) est du type 1+cl.p/ 
20 l+c2.p, £ etant la variable de la transformation de 
Laplace et cl et c2 etant des constantes. 

3. Systeme selon l f une des revendications 1 ou 2, 
caracterise en ce que la fonction de transfert dudit 

filtre passe-bande (18) est du type 

o n-1 
25 ao+al . p+a2 . p +a3 . p3-h, , « +an-l . p 

bo+bl.p+b2.p 2 +b3.p 3 +- . -+bn.p n 

E etant la variable de la transformation de Laplace et 

ao r al, . an-1, bo, bl, . bn etant des constantes . 

4. Systeme selon la revendication 3, 

30 caracterise en ce que ao=0 , bo=l, a2=a3=. . . =an-l=0 et 
b3=b4=. . .=bn=0, al=bl et b2=al 2 . 
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5- Systeme selon l'une quelconque des revendications 1 a 
4, 

caracterise en ce que le gain dudit amplif icateur (20) 
est une f onction decroissante, non seulenient de ladite 
5 vitesse aerodynamique (VCAS) , mais encore du nombre de 
Mach (M) et de 1 1 acceleration later ale du fuselage 
arriere dudit aeronef (1). 

6. Systeme selon l'une quelconque des revendications 1 a 
5, 

10 caracterise en ce que ledit commutateur (21) transmet 
auxdits moyens d 1 addition (22) le signal amplif ie par 
ledit amplif icateur (20) , lorsque, a la fois, ladite 
vitesse aerodynamique (VCAS) et le nombre de Mach (M) de 
I 1 aeronef , sont respectivement superieurs audit premier 

15 seuil de vitesse et a un second seuil de nombre de Mach, 
auquel risque de se produire un couplage aeroelastique 
entre ladite flexion alternative de ladite partie 
arriere (14) dudit aeronef et le premier mode de flexion 
antisymetrique de la voilure (4) de celui-ci. 

20 7. Systeme selon l f une quelconque des revendications 1 a 
6, 

caracterise en ce que 1 1 accelerometre est de type 
analogique et en ce qu'un filtre anti-repliement (30a> 
3 Ob ,30c) est dispose entre ledit accelerometre et ledit 
25 filtre passe-bande (18). 

8 . Systeme selon la revendication 1 9 

caracterise en ce qu f un convertisseur analogique-nume- 
rique est dispose entre ledit filtre anti-repliement et 
ledit filtre pas se-bande (18). 

30 9. Systeme selon l'une quelconque des revendications 1 a 
8, 
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caracterise en ce qu'il comporte plusieurs accelerome- 
tres en parallele ( 15a, 15b, 15c) , disposes proches l T un 
de 1' autre dans ladite partie arriere (14) de l'aeronef 
et engendrant ciiacun un signal representatif desdites 
5 accelerations laterales, lesdits signaux issus desdits 
accelerometres etant adr esses a un voteur (32), dont la 
sortie est reliee audit filtre passe-bande (18) • 

10. Systeme selon la revendication 9, 

caracterise en ce que lesdits accelerometres ( 15a, 15b , 
10 15c) sont disposes IVun au-dessous de l 1 autre. 

11. Systeme selon l'une guelcongue des revendications 1 
■ a 10, . - . . • 

caracterise en ce qu'un dispositif de saturation (33) 
est prevu pour limiter le signal amplifie, issu dudit 
15 amplif icateur (20) a gain variable. 
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